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RESUMEN. 
Se discuten algunos aspectos básicos de la com-
bustión supersónica en lo que respecta al uso de 
motores de aspiración de aire para la propulsión de 
vehículos espaciales en la atmósfera. Se discuten, 
asimismo, las ventajas e inconvenientes de la uti-
lización de llamas de difusión en la combustión 
supersónica. Se incluye, también, un análisis del 
proceso de mezcla turbulenta supersónica. Se ana-
liza la influencia de la adición de calor debida a la 
líama de difusión. Y por úl t imo, se t ra tan los efec-
tos de desequilibrio en la cinética química, dete-
niéndose especialmente en la extinción de ía llama, 
considerando en primer lugar el caso de difusión 
laminar y a continuación un intento de extensión 
al caso turbulento. 
I N T R O D U C C I Ó N . 
En los úl t imos años, se ha dedicado gran aten-
ción al estudio de los problemas de ía combustión 
supersónica, con el fin de desarrollar un vehículo 
hipersóníco que obtuviese el oxidante necesario por 
medio de aspiración de aire. 
Aunque los programas actuales de cohetes quí-
micos cubren les requisitos para el p róx imo futu-
ro', el coste del desarrollo de estos sistemas de cohe-
tes químicos es enorme. 
(*) Este trabajo, presentado en el IV Congreso Interna-
cional de Ciencias Aeronáuticas (ÍCA'S), París, 24-2S agosto 
1964, !ha sido parcialmente subvencionado por la Office of 
Scieutiíic Research de la Oficina de Investigación Acroes-
pacial de la USAF. 
Parece lógico que la aspiración de aire hípersó-
nico, al hacer posible propulsar algunas etapas por 
este procedimiento y usar entonces vehículos lanza-
dores más ligeros, pequeños y maniobrables, permi-
tiría poner en órbita cargas más pesadas que las 
que serían posible con la propulsión por cohetes. 
Además, en estos momentos parece demostrado que 
el coste de la operación directa para aviones hiper-
sónicos propulsados por ramjeis no superaría a la 
del transporte supersónico. 
El concepto de "Corredor de Vuelo" (fig. 1) 
se utiliza frecuentemente para ilustrar los límites 
operacionales de los vehículos hipersómeos [2, 3 J . 
El límite superior se obtiene por h condición de 
que la sustentación máxima (más la fuerza centrí-
fuga) sea igual al peso. El limite inferior está de-
terminado cuando la temperatura de equilibrio su-
perficial alcanza un cierto valor. 
E n un vehículo lanzador se necesitan grandes 
aceleraciones, para que aumente rápidamente la 
energía cinética del vehículo a altitudes bajas, y así 
maximizar la carga útil . Po r tan to , se obtiene un 
corredor relativamente bajo. 
E n la figura 1, la zona rayada representa la 
reglón tratada en las aplicaciones numéricas de este 
trabajo. 
Hasta ahora se han considerado dos medios fun-
damentalmente distintos de combustión en corrien-
te supersónica; llamas de difusión y combust ión 
detonante premezclada. 
FERRI sugirió, en el Pr imer Congreso ICAS ce-
lebrado en Madrid , el uso de la llama de difusión 
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para la combustión supersónica. En el modelo de 
FERRI [5] el combustible se inyecta paralelamente 
a la corriente de aire. La mezcla es de tipo turbu-
lento, y la combustión tiene lugar simultánea-
mente. 
En el modo detonante, estudiado por GROSS y 
CHIZNITZ [ 6 ] , NICHOLLS [7 ] , RHODES [8] y 
otros, el oxidante y combustible se encuentran 
completamente premezclados antes de llegar a la 
cámara de combustión, y la reacción química se 
inicia por medio de ondas aerodinámicas que au-
mentan la presión y temperatura de la mezcla. 
Parece ser que este último modo de combustión, 
presenta ciertas desventajas operativas debido a la 
interdependencia de la geometría de la cámara de 
combustión y los efectos aerodinámicos y pérdidas 
de calor. Además, la disipación de energía asociada 
con la onda de detonación es grande, y como se 
mostrará en la Sección 2, la perturbación que pro-
duce la adición de calor en el campo aerodinámico 
se reduce cuando las fuentes de calor están suave-
mente distribuidas de una manera uniforme a lo 
largo de la cámara. 
Por otra parte, en el modo difusivo, el hecho 
de que la combustión esté controlada por la mez-
cla, elimina la necesidad de que la geometría de la 
entrada sea variable. 
No obstante, para que la llama de difusión 
exista, el tiempo de reacción química debe ser pe-
queño comparado con el tiempo mecánico o de mez-
cla. Este hecho da lugar a que el modo difusivo de 
combustión sólo sea aplicable a algunas regiones 
del corredor de vuelo. 
A continuación se discutirán algunos problemas 
básicos relacionados con la combustión supersóni-
ca, üevadcs a cabo en el I N T A ; a saber: Mezcla 
turbulenta, efectos aerodinámicos de la adición de 
calor y efectos de desequilibrio en las llamas de di-
fusión. 
1, Frofolesna de la mezcla turbulenta. 
En la introducción, ya se consideraron las ven-
tajas de la combustión difusiva. 
La configuración más adecuada para conseguir 
este modo de combustión parece ser el de conside-
rar uno o varios chorros de combustible a baja ve-
locidad, rodeados por una corriente de oxidante a 
alta velocidad. La mezcla y la combustión tienen 
lugar en condiciones turbulentas. 
Recientemente se han efectuado un gran número 
de trabajos, tanto teóricos como experimentales, so-
bre la mezcla turbulenta de dos gases diferentes a ve-
locidades tanto subsónicas como supersónicas; pero 
los resultados relativos a la combustión en estas 
condiciones son más escasos, por lo que se está aún 
muy lejos de tener un conocimiento completo del 
problema. 
En el estudio teórico del comportamiento de 
un gas reactante inyectado en una corriente de aire, 
es fácil calcular la ccmposición de la mezcla en los 
dos límites de: corriente congelada (sin reacción 
química) y equilibrio químico, En este trabajo 
consideraremos la corriente en equilibrio químico; 
sin embargo, en la Sección 3, analizando la estruc-
tura interna de las llamas de difusión, determina-
remos si dícho equilibrio existe o no. 
En una llama de difusión, la zona de reacción 
separa las dos especies reactantes, las cuales se di-
funden a través de los gases inertes y los produc-
tos de la combustión, para alcanzar la llama en 
proporción estequímétrica. Una vez alcanzada, es-
tas especies reaccionan muy rápidamente, con lo 
cual la velocidad de combustión está condicionada 
a la facilidad con que estas especies puedan difun-
dirse a través de los gases inertes y los productos 
de la combustión. 
Por tanto, podríamos describir algunos de los 
rasgos más importantes de las llamas de difusión 
utilizando la hipótesis de BURKE-ScHUMAN de ve-
locidad de reacción infinita [9, 10, 11]. El com-
bustible y el oxidante no pueden entonces coexis-
tir, lo que da lugar a que Ja zona de combustión 
sea muy delgada. El proceso de mezcla será, pues, el 
único responsable de la velocidad de combustión, 
posición y íorma de la llama. Este problema será 
tratado con más detalle en la Sección 3. 
1.0, Chorros turbulentos de gases. 
Utilizando las hipótesis simplificativas ante-
riormente expuestas, el problema de mezcla y com-
bustión turbulenta se reduce a un simple problema 
de mezcla, con la condición de que el combustible 
y oxidante no coexistan en ninguna zona del cam-
po de la corriente y lleguen a la superficie de la lla-
ma en proporción estequiométrica. 
Un estudio completo del problema de mezcla 
turbulenta, puede encontrarse en la Ref. 12. Dado 
que los resultados que aparecen en el citado libro 
están expuestos en forma matemática explícita y 
sencilla y son útiles para nuestros propósitos, se-
guiremos en nuestra exposición los mismos proce-
dimientos. 
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Cuando un chorro gaseoso se descarga en una 
corriente de la misma dirección, aparecen tres regio-
nes diferentes; U n a "región inicial" con una capa 
límite que separa una parte central de corriente de 
combustible uniforme, de la corriente también uni-
forme del aire exterior, Esta capa límite crece al 
arrastrar consigo combustible y aire de las corrien-
tes uniformes. Cuando dicha capa límite alcanza el 
eje del chorro comienza la "región de transición", 
hasta que aparece la "región principal" en la que 
los perfiles de velocidad son semejantes a lo largo 
del eje (ver fig. 2 ) . 
"eriales de \ CÍOCH 
De acuerdo con la teoría de la turbulencia libre 
de TAYLOR, las difusitívidades térmica y de masa 
son idénticas, y los perfiles de velocidad, tempera-
tura y concentración están relacionados por la si-
guiente expresión: 
U 
T. - T, Ym 
[1] 
AIRE: 
2a 
A I R E E 
Um 1 
'm 
Figura 2, 
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Esto deja de ser cierto cuando durante el p ro -
ceso de mezcla existen reacciones químicas. E n este 
caso las relaciones f i ] son válidas sí se sustituye 
la temperatura por la entalpia total (incluyendo la 
química) y la fracción másíca Y ( de la especie i 
por una "fracción másica reducida" Y (ver nomen-
c la tura) . Ver Sección 3 . 1 . 
Los perfiles experimentales de velocidad corres-
pondientes a una gran variedad de chorros (chorro 
no isotérmico en una corriente exterior, chorro su-
persónico sumergido, chorro_ enfriado, chorro su-
persónico con expansión completa) responden bien 
a la siguiente fórmula ("ley de los 3 / 2 " o "fórmula 
de ScHLíCHTING") : 
11 ¡ 
= ( 1 - ^ , 8 ; -_y_ 
b 
válida en las regiones inicial y de transición, y 
(1 _ zmv • y [3] 
en la región principal. 
Uti l izaremos la siguiente expresión para el cre-
cimiento del chorro turbulento, de acuerdo con la 
teoría de pRANDTL sobre el mecanismo de la tur-
bulencia en chorros libres; 
d x = =fc c 2a w 
donde debe tomarse el signo menos cuando ue~>um-
Esta ecuación es válida tan to para chorros planos 
como para chorros axisimétricos, y con ligeras mo-
dificaciones para toda clase de chorros. 
Al estudiar los chorros de fluidos incompresi-
bles se toma como velocidad característica u la me-
dida aritmética entre las velocidades en el eje y en 
la corriente exterior. N o obstante, cuando hs den-
sidades del chorro y del medio que lo rodea no son 
iguales, la velocidad característica se calcula con la 
siguiente fórmula: 
- ?j uj + Pe ut 
Pj 
para la región inicial, y 
P/n U m + Pe u( 
U -----
+ PÉ 
[5,o] 
15.6] 
para la región principal. O bien de forma más 
exacta: 
f'puydy 
j
 Py dy n 
Como demuestra ABRAMOVICH, los valores de 
d r/d x obtenidos al usar las ecuaciones [5 ] ó [ 6 ] 
son equivalentes y están de acuerdo con los resul-
íados experimentales, al menos en lo que se refiere 
a chorros sumergidos (ue = 0) y para valores de 
la relación de densidades 0 < p¡/pe < 2. 
E n nuestro caso particular, y en lo que con-
cierne a ía combustión hidrógeno aire, Pj/pe ~ 0 ,1 , 
y puede usarse ía ecuación [ 6 ] . 
E n lo que se refiere a los valores de c, ABRA-
MOVIC índica que ut i l izando la relación [5] los 
valores a emplear son: 
c = 0,27 para la región inicial, y 
c = 0,22 paca ía región principal de) chairo. 
En ciertos casos particulares de interés, la rela-
ción [5 ] puede simplificarse más. 
Por ejemplo, cuando p} < pe, u} < ue, que es 
el caso en que el hidrógeno 'se mezclase con el aire, 
con una relación de velocidades iniciales grande, a 
fin de aumentar la velccídad de mezcla, a vendría 
dado por : 
que es idéntica a la del caso incompresible. 
Po r otra parte, sí 
Pj > Pe ' P e r o Pj uj < Pe «e '• 
Pe Ce 
vemos que de nuevo se obtiene para c el valor in-
compresible, con el factor de corrección p¿/pe. 
E n la figura 3 , — o espesor b de la zona de 
x 
mezcla del chorro referido a la distancia x desde el 
inyector, está dibujada en función de la relación de 
velocidades ue/u¡ = m. La zona sombreada co-
rresponde a los valores hallados, usando las ecua-
ciones [4 ] y [ ó ] , para un chorro de hidrógeno 
que arde con velocidad de reacción infinita (equili-
brio químico) en una corriente de aire. Se han con-
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siderado diferentes condiciones de vuelo correspon- donde: 
dientes a la zona sombreada de la figura i y 
para cada una de ellas, dos temperaturas distintas a 
la entrada de la cámara de combustión, a saber: 
8oo°K y i .ooo°K. (Se considera compresión isen-
trópíca.) E3 caso incompresible también está dibu-
jado en la figura. 
U
 2 Í - Í Í ' 
o Pj U. 
^ o Pj \ U m / re \ r e 
i / s 'ernifs l e •,ek>e*í!aa ^ emuiiiat acina a ío 
¡urgo del eje del
 4 horro en la región prhi 
Por medio de la ecuación de conservación del 
déficit de cantidad de movimiento, estableceremos 
la ley de variación de la velocidad a lo largo del 
eje del chorro. 
Para un chorro isobárico esta ecuación es: 
En el caso incompresible y teniendo en cuenta 
la ecuación [3J, se obtiene A i = 0,258, A 2 = 0,134. 
Los valores correspondientes al caso compre-
sible pueden estimarse introduciendo' una densidad 
media pM (con peso y • U) en cada sección del cho-
rro, tal que: 
PM 
J 0 ü m re \ r e l J* 
u_ 
u. 0 u m re \ r" 
y así tenemos: 
llc 
Pj 
Au; A 2e 
PM 
Pj 
A 2 Í : 
de la cual obtenemos: 
U ^ A 3 ( l - r a ) + U m A i m [8] 
pM es una función de x, que se aproxima a pe en 
las secciones que no estén muy próximas a la sali-
da del inyector. 
ENERO-I*hBRERO i965 15 
La variación de la "fracción de masa reducida", Es impor tante hacer notar que estas reglas sólo 
Y, puede obtenerse escribiendo la correspondiente son válidas en el caso; 
ecuación de conservación: 
/ : 2xy pu Y dy ~x a- jüj ' ' E n el estudio de las características de una cá-
mara de combustión supersónica, difusiva, una va-
Y - U M B í ( l - m ) + Y ( B B i n = — [10] 
donde 
Jo fj Y» re 
U Y 
Pj U m m 
2^-d 
Y_. r„ \ r„ 
en el caso incompresible B j , = 0 ,428 , B ^ = 0 ,180 . 
Para el caso compresible usamos el mismo valor 
corregido con el factor (p s l / p j ) . 
Integrando la ecuación de propagación del cho-
rro obtenemos la siguiente ecuación: 
\a a f a a q'- \ \\ a j J 
HÍ^V3'2 re\* ^ 3 
a m: 
en ía que: 
q* = 
4 At 
m 
x
m Y rm e s t á n dibujadas en la figura 4 como fun-
ción de m, en el caso compresible. 
E n el capítulo V de ía Ref. 12 se encuentran 
los detalles de cálculo. 
De todo lo dicho puede deducirse que en el 
caso compresible, Y m y U m toman los mismos va-
lores que en el caso incompresible. 
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riable de capital importancia es la longitud de la 
cámara, que es del orden de 100 veces el radio ini-
cial del chorro. 
Para tales distancias, pueden utilizarse las re-
laciones aproximadas siguientes: 
a) El perfil de velocidad adimensional a lo 
largo del eje del chorro: 
u
« = - „ r ^ hll Pe \re)< 
[8,0] 
y la anchura del chorro viene dada por ; 
6) La concentración reducida. 
Y. vv,m n + v 0 , e _ , P W j L y 
16 
Sil , » , ry • • 
v + Yo,e m B ] ¿ Pe \refc 
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c) La ecuación de propagación del chorro; 
m - 1
 Pj 
^
3 
a 
[ i1 ,o ] 
corriente incompresible e introduciendo después las 
correcciones por compresibilidad indicadas anterior-
mente, las cuales son válidas únicamente a una cierta 
distancia del inyector. 
La ñgura 6 representa la forma de la llama 
Sí susti tuímos en la ecuación [10 , a] el va- con las mismas limitaciones, y para m = 2 ,5 . 
/
 a \ Por úl t imo, la figura 7 da la longitud de la 
3or de | - - J c d a d o P ° r l a ecuación f u , a\, obte- c á m a r a d e combustión xf en función de m, obte-
nida por medio de la ecuación [12 ] con Y m — Yf. 
Para grandes valores de m, xf puede escribirse 
de la siguiente forma: 
nemos: 
Ym = 2,0 
m 
m 
- n 2 / 3 \Y 
1/3 — 2/3 
[12] 
Mediante la ecuación [12 ] se puede estimar la 
longitud de la cámara de combustión. 
•f 23/2 (pjUjCfiyn 
yr 
oelteW 
[14] 
siendo R el radio de la cámara de combustión. 
«?«&*' 
HIDROGENO-AIRE (p lo = 2 / 2 9 
260 
Figura 5. 
. Pos ic ión de la l lama. El factor entre paréntesis es aproximadamente 
igual a la relación combustible-aire. Para la llama 
Suponiendo que el equilibrio químico se esta-
 u • , -A1 J • J 1 i hidrogeno-aire. blece desde el comienzo de la zona de mezcla, la 
Mama estará colocada en los pun tos en que Y l l 2 — 
= Y 0 2 = 0, o sea en donde: R 
= 580 
pj «y a2 \W [15] 
V
 =
 Yf = 
Y o , ' 
V
 + Y0 e 
13] 
En la figura 5 puede verse la forma de la lia-
De las ecuaciones anteriores, se deduce que si 
usamos n inyectores el valor de x¡ se reduce en el 
ma en cuatro cascís distintos, suponiendo pr imero factor n 
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Debe hacerse notar que en lo anterior se han 
despreciado los efectos de interferencia con las pa-
redes. 
Para grandes valores de x y si U]K, Yvl « i ; 
donde: 
3/2 7] 
V V 
i _ ^3/2 ___ O; e m 
f
 v + Yn.; 
[18] Para estimar los efectos aerodinámicos del ca-
lor desprendido, debemos, en primer lugar, deter-
minar la cantidad de calor Q ' desprendido por uni-
 r P y Y„¡ están dados como función de x por [ 11, a\ 
dad de longitud y t iempo a lo largo del eje del y [ 1 2 ] . 
chorro. 
Si q es el calor desprendido por unidad de masa Z, 1'J.e^ ios a e r o d i n á m i c o s del calor de&pren 
del h idrógeno: dklo. 
dx 
p «Y.. 2% y dy . [16] Sí se quieren evitar grandes perturbaciones en el 
campo de la corriente, la adición de calor por uni -
Fi.iíiira 6 
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dad de volumen debe ser pequeña. Esto es más fá-
cil de conseguir en las llamas de difusión que en 
las premezcladas; resultando, por !o tanto, venta-
joso el modo difusivo sobre los demás modos de 
combustión supersónica. 
De estas relaciones podemos deducir: 
[22] 1
 •{ cv T e 3 x 
Con el fin de estudiar, al menos cualitativamen- d o n d e M < e s e l número de Mach de la corriente 
te, la influencia de la adición de calor en el campo uniforme de aire. La ecuación [22 | ha de resol-
de presiones, linearizaremos las ecuaciones genera- verse ccn las condiciones de contorno apropiadas, 
les del movimiento, como hace B. T , CHU [ 1 3 ] impuestas por las paredes de la cámara de combus-
cuando estudia las ondas de presión generadas por tión. 
12. 
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Figura 7. 
adición de calor. Se obtienen así las siguientes ecua-
ciones: 
d ¡> 
Sx 
i.p y .7= o. 
Peue =-VP-
3X 
PeueTe- — cvln(plpT) = Q ' " ; 
3x 
:i9] 
La ecuación [22J nos indica que la adición de 
calor equivale a la introducción de fuentes de in-
tensidad; 
w'"^Q"'hcvTe. [23 
C o m o es bien sabido, un cuerpo delgado de revo-
co] lución en una corriente supersónica uniforme e ili-
mitada puede representarse por una distribución de 
fuentes a lo largo del eje de intensidad. 
121] 
d A Q' 
o i'- ="- » [24] 
'
 K
 dx -{Cv*Xe 
donde Q " ' es el calor añadido por unidad de volu-
men y liempo. Se desprecian los efectos de la vis- siendo A la sección recta transversal del cuerpo, 
cosidad. La expresión [24 ] indica que, al menos en una 
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corriente ilimitada los efectos aerodinámicos de adi-
ción de calor a lo largo de una línea en la direc-
ción de la corriente, son los mismos que los intro-
ducidos per un cuerpo de revolución con su eje en 
la línea de adición de calor, de sección transversal: 
A (X) - Q / P e i'e-\CvTe; [25] 
donde Q (x) es el calor desprendido hasta la sec-
ción x: 
Q(x) = g [*
 fl» P/ - / ^ p u YHi 1~ y üy\. 
La relación [25] puede utilizarse para estudiar 
— - = | / M ; - I /
 rf« / rfp 
p , UZ J - «> •' - » 
En realidad ha de extenderse la integración 
únicamente a aquellas zonas donde el integrando 
sea real (cono de Mach anterior). 
3. Hfecios de desequilibrio químico. 
Se tratará en esta sección de mostrar los efectos, 
en la estructura de las llamas de difusión, de hs 
velocidades de reacción químicas, en el caso de ser 
éstas grandes aunque finitas. Como ejemplo intro-
ductivo consideraremos el estudio de reacciones quí-
micas de una sola etapa en las cuales la reacción di-
recta es la dominante. La aplicación a la combus-
tión hidrógeno-aire se considerará en el siguiente 
parágrafo. 
Es posible demostrar u- ir> que para grandes 
velocidades de reacción, la reacción química tiene 
lugar solamente en una región muy delgada o 
"capa límite química". En la zona de reacción los 
efectos de convección pueden despreciarse compara-
dos con los de reacción química, conducción y di-
fusión normal a la llama. Las ecuaciones que go-
biernan esta región se reducen a ecuaciones diferen-
ciales ordinarias. La cinética química de las reac-
ciones aparece en la solución, pero la temperatura, 
por ser próxima a la de la llama adiabática, puede 
tomarse constante para la determinación de las ve-
locidades de reacción. 
Por otra parte, la solución con la hipótesis de 
velocidad de reacción finita (que llamaremos solu-
ción de BüRKE-SCHUMANN) representa la verdade-
ra solución fuera de la zona de reacción. Esta so-
lución puede utilizarse para calcular la posición de 
"cualitativamente" los efectos aerodinámicos de la 
adición de calor, en situaciones más complicadas. 
Un gran desprendimiento de calor en una sec-
ción da lugar a la formación de ondas de choque, 
y ccn ello pérdidas de presión de remanso seme-
jantes a las producidas por un cuerpo romo. Dis-
tribuyendo adecuadamente la adición del calor en 
la dirección de la corriente, el cuerpo equivalente se 
convierte en un cuerpo delgado y, por tanto, la 
resistencia de onda y las correspondientes pérdidas 
de presión disminuyen. 
En una corriente uniforme ilimitada, la ecua-
ción \zi\ tiene la solución general conocida: 
•-
v
 ^Uh'hh^s 
-"* -
( v ~ - - ( * - * ) ' - Ü » - P Í » 
la llama y el consumo de combustible por unidad 
de área de llama. 
En los bórdese exteriorees de la zona de reac-
ción, las soluciones de la capa límite química y de 
BURKE-SCHUMANN correspondiente a la región ex-
terior deben coincidir. 
3,1, Hcuaciones generales. 
Comenzaremos por escribir las ecuaciones de 
conservación de especies y energía para la corriente 
laminar con mezcla de tres especies reactantes, a 
saber: combustible, oxidante y productos (subíndi-
ces i, 2 y 3, respectivamente). Consideraremos 
cualquier especie inerte como producto. Con las hi-
pótesis normales en el estudio de corrientes reactan-
tes, en particular la igualdad de difusitividades mo-
leculares térmica y másica, podemes esefibír: 
Donde 
L(?) = $. V * - — V-ípt>Vf), 
p 
y 
p v p (1 + v) p 
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La ecuación | 28 j , en la que se han despreciado 
los efectos de disipación viscosa, es válida solamen-
te para corriente a baja velocidad. Para corrientes 
de alta velocidad, si el número de PRANDTL es pró-
ximo a la unidad, basta con añadir la energía ciné-
tica u¿fu q a la energía térmica c¡, T / r / para que 
la ecuación I28 ] conserve su validez. 
Independientemente de los valores de las velo-
cidades de reacción química, podemos obtener, par-
tiendo de las ecuaciones [ 27 ] y [28J : 
L(Y,~Y a /v) = 0; [30] 
L(Yi + c p T / 9 ) = 0 . 131] 
Por tanto, para la "concentración reducida" 
(Yj_ -—• Y 2 / v ) y para la "temperatura reducida" 
( T -|- q/c¡> Y T J , tenemos un sencillo problema de 
mezcla, independiente de la velocidad de reacción. 
Para corrientes de capa límite a alta velocidad debe 
usarse la entalpia total (h -\- q Y , -j u2) en lu-
gar de la "temperatura reducida" anterior. 
Si ( Y l y , 0, T,) son los valores de (Yu Y,, T ) 
lejos de la zona de reacción (en el borde exterior de 
la zona de mezcla) a un lado de ia llama, y (0, 
Y2C, Te) los valores correspondientes al ot ro la-
do, puede deducirse fácilmente que: 
J ^ ± 1 ^ L ' P E Z T . Í + V !_+JÍ_ = 1I p21 
"1 j * 2 e <7 Y] j ^2 e 
es una integral de las ecuaciones [27J y [28 ] in-
dependientemente de las velocidades de reacción y 
del proceso de mezcla. 
Por úl t imo, escribamos de modo general la so-
lución de las ecuaciones [ 30 ] y [3 z J en la forma: 
Y ^ Y ^ = / , ( ? ) ; 133] 
Y 1 - H p T / ? = / a ( ? ) . [34] 
Aquí , contrariamente a la solución [_32J> ^1 y f¿ 
dependen de los detalles deí proceso de mezcla. 
3,~, Solución t¡íR equi l ibr io q u í t n k o . 
El sistema de ecuaciones [ 28 ] y [ 2 9 J , que debe 
resolverse juntamente con la ecuación de la canti-
dad de movimiento, es muy complicado, por lo 
que es deseable simplificarlo medíante aproximacio-
nes adecuadas. 
La parte izquierda de esta ecuación es el inver-
so de un tiempo mecánico t m , del orden de la rela-
ción entre la longitud característica y velocidad ca-
racterística del movimiento global. 
Por otra parte, el factor g exp (—• E / R T ) , que 
aparece en la parte derecha, incluye un factor de 
frecuencia g y el factor de ARRHENIUS, y es inverso 
de un tiempo químico tc. 
Si tm/t(. < 1, les términos de producción quí-
mica pueden despreciarse en [27 ] y [28 ] y se ob-
tiene la "corriente congelada". 
Para grandes valores tm/tc, u ^ / p sería extre-
madamente grande si Yi" Y 2 b no tomase valores 
pequeños. Po r tan to , en el límite tm/tc ->«> , pue-
de escribirse: 
Y f Y ? = 0 ( Y , = 0 ó b¡cnY. = 0); ' |35] 
o lo que es lo mismo, if i /p ~ 0 en lugar de una 
de las ecuaciones [27J y [ 2 8 ] . 
Este ú l t imo proceso de paso al límite da lugar 
a la aproximación llamada "equilibrio químico" , 
que para reacciones químicas unidireccionales de 
una sola etapa puede llamarse aproximación de 
B URK E -S CHUMA NN. 
El sistema de ecuaciones toma entonces la for-
m a
 [ 3 3 ] . [ 34 ] Y [ 3 5 ] ' ci.ue puede también escri-
birse: 
YE = 0; Y ^ / J W ; cpT}q=Mx)-fl{x)t [36, a) 
al lado de la llama donde está el combustible: 
Y, = 0; Y, = - v/, (x); cp Tjq =fs (x); [36, b) 
al lado de la llama donde está el oxidante. 
La superficie de la llama, determinada por la 
condición Y i = Y 2 = Q. viene dada por : 
/,¿S = 0. [371 
La temperatura de la llama, teniendo en cuenta 
[ 3 2 ] , viene dada por : 
Y. . V 
0 i i 2 e 
¿.,S. HEectos de desequ i l ib r io . 
La solución BuRKE-SCHUMANN de "llama del-
gada" o equilibrio químico [ 3 6 ] , obtenida por el 
proceso ordinario de paso al límite tm/tc _» 00 , 
satisface idénticamente al sistema completo de ecua-
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ciones [27 I y [ 2 8 ] y sus condiciones de contor-
no. Esta no es la solución uniformemente válida, 
ya que ías derivadas de la concentración y tempe-
ratura normales a la superficie de la llama son dis-
continuas en la llama. Estas discontinuidades son 
debidas al hecho de que, en el paso al limite, la zcna 
de reacción en desequilibrio se estrecha hasta con-
vertirse en una superficie infinitamente delgada. 
Es posible, para grandes velocidades de reac-
ción, analizar la estructura de esta zona de reac-
ción usando las técnicas14> 15 de la capa límite. 
Con este fin escribiremos en primer lugar, en for-
ma adimensional, las ecuaciones de conservación, en 
coordenadas de capa límite, paralelas y normales a 
la superficie de velocidades de reacción infinita. El 
hecho de que las derivadas segundas normales a la 
llama sean infinitas en la solución de BuRKE-SCHU-
MANN, demuestra que juegan un papel dominante 
en el caso de velocidad de reacción grande, pero 
finita. Por tan to , dilataremos la coordenada normal 
de la llama, de modo que los términos de difusión 
y- producción química no se pierdan en el paso al 
límite tm/tc -> -n . 
Las ecuaciones de conservación [ 2 7 ] y [28 ] 
se reducen a: 
— -f- p D — ' - ] = - - ! - , [39] 
* 3 / ~ 3T \ q Vi 
P 3y \ dy i cp P 
E n estas ecuaciones han desaparecido los térmi-
nos debidos a la convección y difusión en dirección 
paralela a la llama. 
Para obtener las condiciones de contorno, ha-
cemos coincidir el límite exterior (y -> 00 ) de la so-
lución de [3 g ] y [40 ] con el límite interior de 
la solución de BURKE-ScHUMANN. 
La solución obtenida de [ 3 9 ] y ¡"40"), válida 
en el interior de la zona de reacción, j u n t o con la 
solución de equilibrio, válida en el exterior de la 
región de reacción, representan el primer término 
de una representación asíntótica de la solución ver-
dadera. La figura 8 muestra en forma esquemá-
tica la distribución de temperatura y fracciones má-
sicas según las distintas aproximaciones. 
Para extender a valores más pequeños de 
tm/tc la solución, es necesario calcular más térmi-
nos del desarrollo asintótico. Esto puede hacerse 
usando eí método de los "desarrollos asintóticos 
acoplados" (inner and outer expansions)1". 
Esto ha sido hecho por FENDELL 1T al estudiar 
he combust ión de gases ínícialmente no mezclados, 
en el pun to de remanso de una corriente no viscosa 
y con simetría axial. 
Conviene observar que en las ecuaciones [ 39 ] 
y ¡40) sólo intervienen derivadas con respecto a y, 
y por tan to pueden resolverse como ecuaciones di-
ferenciales ordinarias en las que x interviene única-
mente como un parámetro . 
Además, dentro de ía zona de reacción, la tem-
peratura es m u y próxima a la temperatura adiabá-
tica (las de la llama delgada) Tf. Esto puede utili-
zarse con el fin de simplificar el cálculo de los tér-
minos de producción de masa. 
Las desviaciones, en particular de la tempera-
tura, de íos valores de equilibrio se puede demos-
trar 1:> que dependen de la relación p
 f
2
 Df/m2 t(_, 
donde m es el consumo misíco de masa de combus-
tible por unidad de t iempo y área de la llama. La 
relación entre los espesores de la capa de reacción 
y la capa de mezcla depende del mismo parámetro. 
La figura 9 muestra la distribución de la tem-
peratura, a ío largo de la superficie definida por 
la posición de la llama para la velocidad de reac-
ción infinita, calculada en la referencia 14 para la 
mezcla y combustión de dos corrientes paralelas de 
combustible y oxidante . La radiación producida 
por la llama variará con x aún más rápidamente 
que la temperatura; y así aparece una longitud de 
ignición m u y claramente definida. Esta longitud 
puede estimarse usando la solución "sencilla" obte-
nida de capa límite química. 
,iA Lxiünvma. a c o r r k ' n l e * íMíinfieo>ias, 
N o existe información adecuada sobre las velo-
cidades de reacción química en corrientes turbulentas . 
Siguiendo^ la práctica general utilizada en el es-
tudio de corrientes turbulentas reactantes, tomaremos 
las mismas expresiones de la velocidad de reacción 
obtenida en corrientes laminares, en las que in t ro-
duciremos ía temperatura y concentraciones turbu-
lentas medias, Podemos así extender los resultados 
anteriores al caso> turbulento. E n particular, dentro 
de la zona de reacción aplicamos las ecuaciones 
[39J Y [ 4 0 ] . sust i tuyendo D por la difusítívídad 
turbulenta en ía llama p. 
, i5 C o m b u s t i ó n h i d r ó g e n o a i r e . 
Debido a su alto valor calorífico, su alta capa-
cidad de refrigeración, su estabilidad térmica y su 
gran velocidad de reacción, el hidrógeno es el más 
prometedor de los combustibles para motores hiper-
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sónicos. Las características de los combustibles lí-
quidos comunes, como el keroseno, son muy intere-
santes para números de Mach del orden de 4 a 25 , 
pero el impulso específico del keroseno no sobrepasa 
el 40 por 100 del valor correspondiente al hidrógeno 
para los mismos números de Mach. 
Para la reacción hidrógeno-aire, que en la zona 
de interés para la combustión supersónica (1,00o11 K-
2 .500 o K) se reduce a una reacción hidrógeno-oxí-
geno con nitrógeno como diluyente, se usa normal -
mente el esquema cinético de SCHOTT 1S para deter-
minar las velocidades de reacción. Casi no se sabe 
nada de la influencia de la turbulencia en las velo-
cidades de reacción. E n todo caso, no existe una ex-
presión para la velocidad de reacción global para !a 
reacción hidrógeno-oxígeno. 
La principal dificultad para aplicar los resulta-
dos del parágrafo 3 .3 . al estudio de la estructura 
interna de la llama de hidrógeno-oxígeno se debe 
al hecho de que, aparentemente, ninguna de las ocho 
reacciones químicas simultáneas y las seis especies di-
ferentes que intervienen es despreciable entre los 
1,000o K y 2 .500 o K. C o m o resultado, no existe 
ninguna expresión digna de confianza para la velo-
cidad de reacción global. 
Mediante la ccnsíderacíón de esquemas cinéticos 
más simples, que poseen algunas características del 
esquema completo, parece deducirse la posibilidad de 
estudiar la estructura de la zona de reacción divi-
diéndola en varias capas. En cada una de estas capas 
habrá reacciones dominantes y podrá existir una ex-
presión de la velocidad de reacción global. Se está 
investigando esta posibilidad, y los resultados se 
publicarán más adelante. 
a = radio del inyector. 
b = anchura de la capa límite de la región de mez-
cla inicial. 
c = coeficiente experimental de crecimiento Ec. 4 . 
D = coeficiente de difusión. 
m = relación de velocidades del chorro af/u,. 
p — presión estática. 
q = calor desprendido por unidad de masa del com-
bustible. 
r = radio del chorro. 
T — temperatura. 
u = componente de la velocidad según el eje x. 
u = velocidad media característica Ec. 4 . 
U — velocidad adimensional (u~ue) ¡{ttj-u f~) . 
v — componente de la velocidad en dirección del 
eje y. 
x — coordenada axial. 
y — coordenada radial. 
Y = fracción misíca r e d u c i d a (vY1T,, — Y 0 „ + 
+ Y 0 2 e ) / (v + Y0Bi}). 
Y , = fracción másica de la especie 1. 
Y , = Cp/Cv relación de calores específicos, 
e = dífusividad turbulenta , 
p = densidad de la mezcla, 
v = relación estequíométhca oxidante combustible. 
SUBÍNDICES. 
c = índica condiciones comprensibles, 
e = valores exteriores a la región de mezcla, 
f — valores en la llama. 
í = indica condiciones incompresibles. 
j = valores en el interior no viscoso del chorro. 
m ~ valores en el eje de la región principal del 
chorro. 
n = valores al final" de la zona de transición del 
chorro. 
H a , 0 2 = indica especies químicas. 
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